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酸化剤 流旋 回型ハ イ ブリッ ドロケ ッ トエ ンジンのC*効 率 の評価 方法について*1
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Abstract:Thecharacteristicvelocityσ*isderivedfromtheassumptionofone-dimensionalflowinauniformpressure
field,andisusuallyevaluatedusingacombustionchamberpressuremeasuredonthechamberwalLIntheswirling-
oxidizer-How-typehybridrocketengines,theO*e伍ciencyinexcessof1.Owassometimesmeasuredduetoanincreased
wallpressureinthecentrifugalforcefieldoftheswirling且ow.Itwasinducedthatthespeci且cimpulsee伍ciencywas
usefultoevaluatetheσ*e伍ciencyaccuratelywithoutusingthecombustionchamberpressurewhentheσFe冊ciency
wasgiven.Thisevaluationmethodoftheσ*e伍ciencywascon丘rmedtobeappropriateandavailablebytheburning
testsusingtheswirling-oxidizer一且ow-typehybridrocketengineswithoptimumexpandingnozzles.
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1.は じ め に
燃焼効率は,燃焼過程で放出される最大可能エネルギー
の割合,あるいは完全に反応 した割合として定義される1,2).
燃焼効率が推進機関の性能評価において最 も基本的な指標
であるのはいうまでもない.大 気圏内で長時間使用 される
ジェットエンジンでは,完 全燃焼の指標である燃焼効率に
加えてNOx排 出濃度等の環境への負荷 も同等 に重要であ
るが,ロ ケッ トエ ンジンでは何 よりも高い燃焼効率が要求
される.ジ ェットエンジン燃焼器の燃焼効率は,排 気ガス
の濃度や温度,燃 焼器出口流速分布か ら直接的に求めるこ
とができる.し か しロケッ トエンジンではノズル出口での
流れが高温かつ極めて速いため直接的な計測は困難であ り,
一般的には0*効率を用いて評価 している(0*効率の燃焼
効率的意味については後述).しかし燃焼前に燃料と酸化剤
との割合が一意的に決まっている,あ るいは決めることが
できる固体 ロケ ットエンジンや液体ロケットエンジンとは
異なり,ハイブリッドロケッ トエンジンは,酸 化剤流量に
よって燃焼場が決 まり,その結果 として燃料流量が求まる
ため,燃 焼前には燃焼効率を評価する燃焼条件(当 量比あ
るいは0/F)が決められない,ま たハイブリッドロケッ ト
エンジンには様々な燃焼形態が提案されているが,筆 者ら
が提案 している酸化剤流旋回型燃焼方式では,燃 焼室内の
測定圧力をそのまま用いた場合には,0*効率が1.0を超え
ることもあった3).
このことによって,σ*効率は燃焼効率のみを評価するパ
ラメータか,な ぜ0*効 率が1.0を超えることが起こ りう
るのか,と いった疑問が生ずる.正確 な0*効 率の値が得
られなければ,燃 料後退速度が遅 く,エ ンジン燃焼性能が
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不均一反応過程 を伴う複雑な燃焼過程に強 く依存 している
ハイブリッ ドロケットエ ンジンでは,他のロケ ットエンジ
ン以上に大幅な燃焼効率の違いが生ずる可能性があるため,
ロケットエンジンの性能評価 において著 しく誤った情報を
提供することにもなりかねない.そ こで本論文では,0*や
0*効率の根本的な考え方 を明確 にした上で,酸 化剤流旋
回型ハ イブリッドロケットエ ンジンの0*効 率の評価 にお
ける問題点を抽出するとともに,0*効率が1.0を超える理
由を考察 し,正 しく0*効率を評価で きる評価方法 を提案
する.さ らにエンジンの燃焼実験データに基づいて,提 案
した0*効 率評価方法の適用の妥当性 を検証 した.
2.C*及 び0*効 率の定義
0*は ロケ ッ トエ ンジン性能評価 の重要 なパ ラメータ とし
て ロケ ッ ト関係 の殆 どの教科書 に記載 されてい る.そ れ ら
の 中では,0*は 燃焼室 内の燃焼 過程の みに よって決 まる,
といった ように記 述 され てい る。 しか しこれ は厳密 には正
しくは ない.以 下 に0*の 定義 やその導 出の仮定 ・方法 を
ま とめ,こ のこ とを検証す る.
仮定 と して,
・断熱 反応後 の流 れ は熱 的平 衡状態 であ る,
・膨張 過程 は等 エ ン トロ ピー過程 である,
・燃焼 ガス は理想気 体で ある,
・流 れは非粘性 で一次元 であ る,
・ノズル流入速 度は無視 で きる,
をお く・).
<0*の 定義>
0*は(1)式で定義 され る.
P。Ato*
≡
m
〈0*導出に関連した関係式〉
ノズルスロー トで閉塞 している場合は
血=ρtiLtAt
なので
0*=
ρtlLt
となる.ス ロー トでの音速 の関係 よ り
ZLt=
であり
ortRoTt
払
(1)
(2)
(3)
(4)
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?
???
?
???
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となる2).このことは,0*は燃焼室のみならずスロー トの
状態にも依存 してお り,凍結流あるいは平衡流の条件下で
(5)式を求めれば,そ の反応条件下での理論的な0*が 求
まる.平衡流の場合は膨張流れとともに組成 も変化するが,
凍結流の場合は,組 成は変化 しない ものの温度変化 に伴っ
て比熱は変化することになる.
もし燃焼室内とスロー トとの問の平均の比熱比7ノがわ
かっているのであれば,そ の値 を用いて
7'十1
c・2:羅('Y1+1)"t"1 (6)
となる2).最も簡単 な場合 は,凍 結 流 れでかつ比 熱 も温 度
によ らず一定 で ある と仮定 す る と,7c=7ノ=7tと な り,
多 くの教科 書 に載 ってい る関係 式,
c*一 讐(o「c+1)(7)
が導かれる.こ のときには σ*は,そ れ らの教科書に記載
されている通 り,燃焼室内の条件のみによって決まること
になる.す なわち必要な仮定や条件を示 さず に,単 に σ*
は燃焼の評価パラメータである,と い うのは厳密性に欠け
てお り,正確には,0*はノズルスロー トまでの膨張流れ場
の影響を受けるパ ラメータであるが燃焼室の条件に強 く依
存 している,と いうべ きである.
<0*効率の定義>
C*効率は,
ePc*≡舞 一讐/讐(8)
で定義 される,こ こで 〈0*の定義 〉か らわかるように,
C*は,分布のない一様な圧力場で,かつ燃焼室内での反応
終了後のノズル流入前の燃焼室圧力を使って評価されるこ
とを前提 としている.従 ってPc。xpも,厳密 には,ノ ズル
流入直前の分布のない測定圧力 を用いる必要がある。
このような0*に 基づ く0*効率は,ノ ズルスロー トま
での膨張の影響は受けるものの,燃 焼室内の燃焼状態に強
く関連 した効率 といえる.前述からわかるように,も し凍
結流でかつ比熱比が温度によらず一定 と見なせるときには,
0*効率は完全に燃焼効率の指標 といえる.(注:その絶対
値は,ジ ェットエンジン燃焼器等で用いられている燃焼効
率とは意味が異な り,投入された推進剤量のうち燃焼 した
推進剤量の割合ではない.「1.はじめに」で述べた一般的
な燃焼効率の定義 と(7)式とか ら,近似的には(7*効率の
2乗が燃焼効率 と等 しくなることが導かれる.)こ こで注
意すべ きことは,凍 結流の0*thは平衡流のそれに比べて
小さいため,凍 結流の値を理論値 とした場合は σ*効率は
1.0を超えることがある5).
具体 的に0*効 率 を求め るときには,実 験 で得 られた
推進剤の質量流量 と理論値の質量流量 とを等 しい とお き
(m。xp=Mth),そのような質量流量が得 られる燃焼室内
の圧力を計算で求めて理論値 とし,実験値 と比較すること
になる.このとき求めている理論圧力は,0*の定義からわ
かるように燃焼室内の一様な圧力である,す なわち
ηひ ≡舞 一舞(9)
となる。なお実験時の燃焼室圧力 と等 しい圧力を仮定 して,
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理論 と実験 との推進剤質量流量の比較から0*効率 を求め
るや り方は,燃 焼室内の状況に依存する測定圧力を σ*の
定義 と合致 した正 しい値 として用いることにな り,特に燃
焼室内に圧力分布が明確に存在する場合 には,厳密性 に欠
けることになる。
3.酸化剤流旋回型ハイブリッ ドロケッ トエンジンの
0*効率測定の問題点 と新 しい評価方法の提案
0*の定義は一様な圧力場 を想定 している.旋 回流れ場
では,圧 力測定壁面の圧力は平均的な燃焼室圧力 よりも高
い.例 えば旋回による燃料グレイン壁面での圧力上昇の程
度は,イ ンジェクター直径 と燃焼室グレイン内径がともに
40mmの酸化剤流旋回型ハイブ リッドロケッ トエ ンジ ン
(F=1500N,Pc=4.OMPa,血=0.400kg/s)の場合,
概算ではあるが燃焼室中心軸の圧力よりも4～5%以上高 く
なる可能性がある6,7)。すなわち測定された壁面圧か ら求め
た0*expは一様な圧力場のときの0*expよりも大 きな値 と
なる.従って一様な圧力場 を前提 として得られる0*thと比
較すると,0*効率>1.0となる可能性は十分にある.し か
もその程度は旋回の強度によって変化する.
一様な燃焼室圧力が実験的に得 られない場合,燃焼室圧
力を直接用いることなく0*効率を評価する方法 として,比
推力の実験値 と理論値 との比較が考えられる.比推力の定
義は,
FO*OFI
sp≡-7=
mg9
なので,比 推力効率は
Msp=
軌xpO*expOF。xp
(ブ*thOFth
=ηo・ ηOF
(10)
ISPth (11)
で定義 される.実験で得 られた推進剤の質量流量 と理論値
の質量流量 とが等 しいときには(血。xp=Mth),(11)式を
書 き換 えると,
Msp=
恥 脇(F瓦)∞Φ
一Fth
となる.こ こで
ηOF=
貼(F
瓦)伍
(五)…
(F)止
(12)
(13)
である。すなわち,C*効 率は(9)式か ら理論 と実験の圧
力比で評価 されるが,OF効率は(13)式か ら理論 と実験 の
比(F/Pc)で評価される.また比推力効率を求める際には,
圧力の実験値は直接的には用いない.こ のことは,も し圧
力の実験値が0*の 定義に合致 しなかったとしても,OF効
率において圧力の影響 を低 く抑 えられれば,0*効率 と比
推力効率とがほぼ等 しくなる可能性を示唆 している.
例えば,燃 焼室内圧力が正確な圧力(こ こでは理論的な
燃焼室圧力のことを指す ものとする)よ りも10%高く測定
された場合 を考える.単 純に理論値に対す る圧力比 として
評価すると1.1倍になるが,「2,0*及び0*効 率の定義」
の節の仮定に基づ く一次元 ・平衡流れで損失のない最適膨
張の場合 として,ポ リプロピレン/02推進剤に対 して見積
もってみると8),燃焼室圧力4MPa,大気圧0.1MPa,当量
比1.55の場合,OF効率は1.0003倍,比推力効率は1.1003
倍となる.す なわち燃焼室内圧力の測定値 を用いなくとも
適正膨張が達成されるノズル条件であれば,0*効率は比推
力効率を用いて測定誤差程度の正確 さで評価で きることに
なる.こ のことは,実験で測定 された推力 と推進剤質量流
量や当量比,及 び0*thを求めるときに得 られたP。thを用
いれば 坤thは理論的に直接求めることができるので,比
推力効率は求 まり,その値 を0*効 率として評価で きるこ
とを意味 している.
4.酸 化剤流旋回型ハイブリッ ドロケッ トエンジンの
0*効率の測定結果 と評価方法の検証
ハイブリッドロケットエンジンの燃料後退速度の最 も重
要な支配パラメータは,酸化剤質量流束である.筆者 らは,
酸化剤質量流束が同じであっても燃料後退速度 を最大で3
倍近 く増加で きる酸化剤流旋回型ハイブリッドロケットエ
ンジンを用いて,2001年には日本初のハイブリッドロケッ
ト(ガス酸素用推力700N級)の打ち上げに成功 した9),次
の段階 として小型観測機器を打ち上げることので きる小型
ハイブリッ ドロケットの実用化を目標に掲 げ 本学内でエ
ンジンの燃焼実験が可能である液体酸素用推力1500Nハ
イブリッドロケ ットの開発を進めている。
第1図 は,燃料の種類や燃料グレイン長 さ,燃焼室圧力,
酸化剤質量流束 を様 々に変えて酸化剤流旋回型ハイブリッ
ドロケットエンジンの各種性能を調べるために製作 した試
験エンジンの代表的な組み立て状態の図である.酸化剤 は
酸素ガス,燃 料はポリプロピレン(PP)あるいはアクリル
(PMMA),旋回流型インジェクターの形状スワール数10)は
19.4,燃焼室のグレインは150mmから1000mmまで長さ
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第1図 酸化剤流旋回型ハイブリッドロケットエンジンの概略図
(99)
18 日本航空宇宙学会論文集 第59巻 第687号(2011年4月)
15005
悪 冨
1←… 、1さ8
000123456
BurningTime,島[s]
第2図 エ ンジ ン性 能 の時 間 的変化 の代 表 的 な計測 例(燃 料:ポ リプロ
ピ レン,グ レイ ン長 さ:1000mm,(}oave=165。9kg/(m2・s),
q=1.95,平均 燃 料 後 退速 度:1.44mm/s)
を変えられる.ノ ズルスロー ト径は,グ レイン長 さや設定
燃焼室圧力に応 じてノズルを交換することによって10mm
か ら18mmまで変えることができ,それに伴いノズル出口
径 も23mmか ら42mm(大気圧 まで最適膨張時の燃焼室
圧力:1MPaから4MPaに対応。これらのノズルは半頂角
5～120の円錐ノズルである)まで変わる.こ こで酸化剤質
量流束は酸素質量流量をグレインポー ト断面積で除した値
であり,このポー ト断面積は,燃 料グレインが半分消費さ
れたときの断面積 として定義 した11).
第2図 に,こ のエ ンジンのエ ンジン性能の時間的変化の
代表的な例を示す.着 火時の圧力や推力のオーバーシュー
トは殆 ど見 られず,ガ ス酸素 を酸化剤に用いている限 りは
燃焼振動も発生 しない。酸素流量 も一定値を維持できてい
る.こ のような燃焼実験から,燃焼室側面測定圧 を使 って
(9)式より求めた,代 表的な仕様のエンジン(燃焼室長さ:
600mm,ノズルスロー ト径:18mm,ノズル出口径:42mm
[設計燃焼室圧力:4MPa])の0*効率 と酸化剤質量流束及
び推進剤の当量比 との実験結果 を,第3図 と第4図 に示
す.た だしここでの実験は,ハ イブリッドロケ ットエンジ
ンの最重要課題である様々な条件下での燃料後退速度の測
定データを得ることを主 目的にした実験であるため,安 全
を考慮 して最適膨張の設計燃焼室圧力 よりも低い圧力範囲
(1.06～2.55MPa)で実施 した結果である.燃焼室圧力は,
実験エンジン構造の都合上,グ レイン中央部あるいはノズ
ル入口の壁面部で測定 した(エ ンジン内の長さ方向の圧力
損失は,グ レイン長さ1000mmのエ ンジンを用いた場合
で も,燃焼室内前縁部 とノズル部 とで1%程度であること
を実験的に確認済みである。従 ってグレイン中央部の圧力
測定値 を使って0*を 求めても0*の 定義から大 きく逸脱
することはない)。また本実験の範囲内では,ノ ズルのエ
ロージ ョンは生 じていなかった.こ れらの図より,単純に
(9)式から0*効率を求めると,実験を行った酸化剤質量流
束や当量比の範囲では,特 定のパラメータの場合に σ*効
率が1.0を超 えるのではなくばらついてお り,多 くの実験
で1.0を数%超 えることがわかった.
第3図 と第4図 のデータは,ノ ズル内で剥離が起 こるよ
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うな過膨張条件で行った実験であったため(実験映像から,
ノズル排気流の方向がノズル内での剥離のため時間的に変
動 していたことを確認済み),本論文で提案した(11)式を
用いる前提 となる(13)式のOF効 率の正確 な値 を求める
ことができず,本 提案の評価検証には適 していない.そ こ
で適正膨張する圧力 ・ノズルの条件下で実施 した実験 より,
C*効率 と比推力効率 との関係を調べた。第5図 と第6図
にPPとPMMAに 対する結果を示す.こ の適正膨張時の
ノズルのCF効 率の値 には,半頂角150の円錐ノズルを用
いて広範囲な実験 と理論的な検討か ら求められた損失を含
む値である0.98を用いた12).
第5図 のPPの 場合,C*効率で1.0を超えているデータ
も比推力効率では1.0以下になっている.そ の値は0.86～
0.97である.一方,第6図 のPMMAの 場合 も,C*効率で
1.0を超 えている値も比推力効率では1.0以下である(短い
グレイン長さのエンジンでは,僅 かに1.0を超 える場合 も
あるが,こ の原因は,小 推力に対する測定精度のためと考
えられる).この場合比推力効率は0.96～1.01であ り,PP
に比べて高い値 となっている.ま たPPとPMMAと のど
ちらの場合 もグレイン長 さが短い方が,補 正 した0*効 率
(100)
酸化剤流旋回型ハイブリッ ドロケッ トエ ンジンの0*効 率の評価方法について(湯 浅 ・白石 ・坂本 ・瀬崎 ・平田 ・桜井)19
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第6図 適正膨張時の比推力効率と燃焼室圧力より求めた σ*効率と
の関係(OF=0.98,燃料:PMMA)
が高い傾向が見 られる.
このように適正膨張が得 られる燃焼実験時には,比 推力
効率は,測定精度の範囲以上に1.0を超えることはなく,さ
らにPPとPMMAと を比較すると,(9)式の圧力比で評
価 した0*効 率では同程度の値であって も,(12)式の比推
力効率ではPMMAの 方が高い場合が多い.前 者の結果は,
比推力効率で0*効 率を評価すると物理的に矛盾がないこ
とを示 してお り,後者の結果は,旋 回の影響はPPの 方が
PMMAよ りも大 きく,燃焼過程に及ぼす旋回の影響が燃
料の種類によって異なる可能性 もあることを示唆している.
これらの結果は,比 推力効率を用いることによって0*効
率を正 しく評価できることを示唆 している.こ のことか ら
判断す ると,本実験の条件下ではPMMAは ほぼ完全燃焼
をするが,PPは 完全燃焼には達 していないといえ,PPと
PMMAと では燃焼形態や,そ の結果としての燃焼室内の
旋回流れ場が異なることも推測される.今 後は,よ り広範
囲な実験条件下で,比 推力効率による0*効 率評価方法を
用いて酸化剤流旋回型ハイブリッ ドロケッ トエ ンジンの燃
焼特性の解明を進める計画である.
5.ま と め
1)0*は,一様な圧力場の場合に導出され,燃焼室からノ
ズルスロー トまでの反応状態を評価するパラメータである.
2)燃焼室内圧力 を用いて求めた酸化剤流旋回型ハイブ
リッ ドロケ ットエ ンジンの0*効 率は,広 範囲な酸化剤質
量流束や当量比の範囲で,旋 回流れの影響により1.0を数
%超えることがある.
3)ノズルが適正膨張する条件下で燃焼実験 を行い適切な
OF効率を仮定すれば,燃 焼室圧力の測定値を使わな くて
も,比推力効率を用いて0*効 率 を正 しく評価で きる.
4)比推力効率 を用いたC*効 率評価方法によって,同
一条件下の酸化剤旋回流型ハイブリッドロケッ トエンジン
内ではPMMAの 方がPPに 比べて燃焼反応の進行が速 く,
PMMAとPPと では燃焼形態が異なる可能性が示唆された.
本研究の遂行にあた り,宇宙航空研究開発機構宇宙科学
研究所のハイブリッ ドロケッ ト研究WGの 支援 を受けた.
ここに感謝の意を表 します,
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